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(北京 航空 航天 大 学 能 源 与 动力 工程 学 院 ， 航空 发 动机 气动 热力 国家 级 重点 实验 室 ， 北 京 100191) 
摘 要 对 低压 涡轮 后 机 匣 进 行 实验 研究 . 对 不 同 来 流 马 赫 数 及 不 同 来 流 气流 角 下 的 涡轮 后 机 车 流 场 参数 进行 测量 , 分 
析 其 在 不 同 来 流 条 件 下 的 整流 及 损失 情况 . 研究 结果 表明 : 支 板 叶 型 为 前 加 载 且 按 最 大 厚度 积 笃 的 涡轮 后 机 匣 在 设计 点 及 
非 设 计 点 状态 都 将 气流 从 偏离 轴 向 偏转 到 基本 接近 轴 向 , 且 总 压 损 失 都 较 小 . 来 流 马赫 数 的 改变 对 后 机 茄 出 口气 流 角 影 响 


不 大 , 但 来 流 马赫 数 的 增加 会 导致 其 总 压 损失 增加 ; 而 来 流 气 流 角 改变 对 其 出 口气 流 角 及 总 压 损失 的 影响 相对 较 小 , 但 出 
口气 流 角 及 总 压 损 失 沿 径 向 的 分 布 会 随 来 流 气流 角 的 改变 发 生变 化 . 
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rear frame(TRF) was conducted. The flow field 
ach numbers and different inlet flow angles to analyze 


Engineering, Beihang Uni 
Abstract Experimental research on the 
parameters were measured in different i We 
the angle rectification ability and t Yu the turbine rear frame. The research results show that 
the turbine rear frame whose ofile has an extreme front loaded pressure distribution and is 
stacked at maximum thick 们 turn the flow angle from the deflected axial direction to the axial 


direction and has little teékal, pressure loss on the design point and off the design point. The change 


of the inlet Mach num as little effect on the outlet flow angle, but fhe increase of the inlet Mach 
number can lead to the increase of the total pressure loss. Moreover, the change of the inlet flow angle 


has relatively little impact on both the outlet flow angle and total pressure loss, but the radial 


direction distribution of the outlet flow angle and total we loss will change when the inlet flow 


angle changes. 
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0 引 As 


航空 发 动机 经 济 性 和 高 性 能 的 设计 目标 要 来 疯 
轮 部 件 采 用 更 少 的 级 数 以 及 承受 更 高 的 负荷 ， 导致 
低压 涡轮 出 口气 流 有 更 大 的 预 旋 ， 也 就 意味 着 涡轮 
后 机 车 的 进口 气流 条 件 更 加 恶劣 ,这 对 涡轮 后 机 昔 
的 气动 性 能 提出 了 更 高 的 要 求 . 涡轮 后 机 匣 (Turbine 
Rear Frame, TRF, 以 下 简称 后 机 车) 是 发 动机 承 力 
系统 的 一 部 分 ， 用 于 文 撑 低压 转子 ， 同 时 连接 低压 
涡轮 和 尾 喷 管 构 成 气流 通道 的 一 部 分 .后 机 匣 结 构 
上 包括 轮 载 , 机 匣 和 内 置 的 整流 支 板 (Outlet Guide 
Vane，OGV). 整流 支 板 的 作用 包括 支撑 、 提 供 管 道 
通路 及 整流 。 从 气动 角度 上 ， 整 流 支 板 主要 作用 是 
在 付出 尽 可 能 小 的 总 压 损失 代价 下 将 低压 涡轮 出 口 
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气流 转 为 轴 向 ， 同 时 要 求 在 较为 宽广 的 工 况 范围 内 
无 流动 分 离 . 

国外 对 涡轮 后 机 车 进 行 了 大 量 的 研究 工作 并 取 
得 了 较 好 的 效果 。 瑞典 Chalmers 理工 大 学 搭建 了 
一 套 专 用 于 涡轮 后 支 板 流动 研究 的 低速 叶 栅 试验 
台 是 , 研究 了 不 同 满 流 模型 对 涡轮 后 支 板 数值 模拟 
结果 的 影响 P-3。PW 公司 与 美国 空军 合作 ,采用 
非 系 列 叶 型 代替 标准 系列 叶 型 来 对 涡轮 后 支 板 进行 
了 气动 设计 铅 ,发 现 非 系列 叶 型 在 达到 设计 要 求 的 
前 提 下 , 其 静 压 升 系数 较 原 型 有 所 增 大 , 而 总 压 损失 
有 明显 降低 . Sonoda 等 回 通过 调整 叶片 的 负荷 分 布 
进行 了 涡轮 后 支 板 叶 栅 的 设计 ， 认 为 在 低 雷 诺 数 下 
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采用 “超前 加 载 ” 的 负荷 分 布 形 式 有 利于 叶片 的 气动 
性 能 。Koch 等 日 通过 调整 叶 型 和 栅 距 对 涡轮 后 支 
板 叶 栅 进 行 了 改 型 设计 ， 发 现 改 型 叶 栅 的 损失 几乎 
在 整个 工作 范围 内 均 明 显 小 于 原型 Chalmers 大 学 的 
Skoog 开发 了 可 实现 后 支 板 叶 型 设计 、 积 大、 子午 流 
道 设计 修改 、 计 算 网 格 生 成 及 二 、 三 维 数值 模拟 一 体 
化 功能 的 后 支 板 气动 设计 软件 Volvanel"],。 Chalmers 
大 学 研究 了 非 设计 点 状态 对 涡轮 后 支 板 的 流动 和 损 
失 的 影响 口 ， 发 现在 非 设计 点 下 后 支 板 的 流动 损失 
均 大 于 设计 点 ， 转 角 增 大 的 工 况 其 流动 损失 有 显著 
的 提升 . Hjarne 等 四 研究 了 吊 挂 对 后 支 板 流动 和 损 
失 的 影响 ， 发 现 吊 挂 在 很 大 程度 上 影响 了 流 场 内 的 
二 次 流 发 展 . Chernoray 等 四 研究 了 支 板 表 面 几何 
形变 对 后 机 匣 流 动 及 性 能 的 影响 ， 发 现 几 何 形 变 的 
位 置 对 流动 影响 最 大 ， 应 当 竭力 避免 出 现形 变 的 位 
置 是 支 板 吸力 面前 缘 吸 力 峰 附近 处 . 国内 对 涡轮 后 
机 匣 设 计 及 流 场 研究 相对 较 少 ， 主 要 利用 数值 模拟 
手段 来 开展 研究 . 北航 问 晨 1 分 析 了 灌流 模型 、 网 


i ean ed eh 


数值 模拟 的 影响 北航 张 颜 nl 根据 给 定 的 
涡轮 后 机 匣 进 行 了 设计 研究 ， 其 设计 的 里 
气流 


方案 在 给 定 的 条 件 下 均 满足 设计 要 东 接 
近 轴 向 ,同时 损失 较 小 ， py 


丰 广 和 用 家 
行 研究 ,分 析 了 后 机 匣 在 襄 寺 益 及 非 设计 点 状态 的 


整流 及 损失 情况 ， 以 及 不 同 的 来 流 马赫 数 及 来 流 气 
流 角 对 后 机 车 气动 性 能 的 影响 ,为 涡轮 后 机 车 设计 
及 流 场 数值 模拟 提供 支持 . 


1 实验 装置 


1.1 实验 台 

实验 在 北京 航空 航天 大 学 的 后 机 茵 环形 攻关 
验 台 上 完成 的 ， 实 验 台 如 图 1 所 示 . 该 试验 台 由 六 
部 分 组 成 , 气 源 、 扩 张 段 、 稳 定 段 、 收 敛 段 、 导 流 自 
和 测试 段 . 气 源 是 由 一 台 离心 式 风机 提供 ， 额 定 功 
率 220 kW, 空气 流量 35000 m3/h, 全 压 15000 Pa 工 
作 . 风机 提供 的 空气 经 扩张 段 流入 稳定 段 。 稳 定 段 
后 接 一 个 贺 变 扇 段 , 由 圆 形 通道 变 成 扇形 通道 , 见 图 
1 中 收敛 段 1. 然后 经 一 段 收 全 段 将 流 道 收缩 成 更 小 
的 扇形 通道 ,可 保证 气流 均匀 收敛 , 见 图 1 中 收敛 
段 2. 测试 段 前 接 有 导 流 段 装 有 导 流 叶片 用 来 调整 
来 流 角度 . 
1.2 实验 件 

后 机 车 试 验 件 如 图 2 所 示 , 试验 件 为 全 环 , 支 板 
数目 为 16, 无 倾斜 , 轮 载 半 径 为 218.9 mm, 机 匣 半径 
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为 298.9 mm， 叶 高 为 80 mm。 后 机 匣 叶 片 如 图 3 所 
示 , 支 板 长 度 为 120.8 mm, 支 板 弦 长 为 160 mm, 最 
大 厚度 24 mm, 支 板 叶 型 为 前 加 载 方 式 并 采用 最 大 
厚度 进行 积 色 。 后 机 匣 设 计 进 口 流 量 为 58.37 kg/s， 
现 有 试验 台 最 大 流量 为 11 kg/s， 全 压 15000 Pa， 
需 进 行 扇形 段 实验 ， 扇形 段 出 口 为 140"， 大 于 六 个 
通道 周期 . 对 于 扇形 段 试 验 , 后 机 匣 在 几何 上 保证 支 


收敛 段 1 收敛 段 2 导 流 段 


如。 a 


图 1 后 机 匣 环 形 叶 栅 实 验 台 


Fig. 1 TRF annular experimental system 


图 2 后 机 匣 试 验 件 
Fig. 2 工 RE test article 


图 3 后 机 厘 叶 片 
Fig. 3 TRF blade 
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板 稠度 、 展 弦 比 、 轮 载 比 参数 , 在 气动 上 保证 后 机 车 
平均 进口 Ma 数 以 及 平均 进口 气流 角 。 经 计算 ， 遍 
形 试验 设计 点 后 机 匣 进 口 流 量 约 为 8 kg/s， 小 于 试 
验 台 最 大 流量 11 kg/s, 在 试验 台 人 允许 范围 内 。 
1.3 测试 方案 

在 设计 点 状态 下 ,测量 后 机 匣 进 出 口 截面 处 总 
压 、 静 压 和 速度 分 布 ,后 机 茄 支 板 表面 压力 分 布 . 在 
非 设计 点 状态 下 , 分 别 改 变 来 流 马赫 数 和 来 流 气 流 
和 角 , 对 后 机 匣 流 场 进行 相同 的 测量 . 

后 机 匣 进 出 口 截 面 处 总 压 、 静 压 和 速度 分 布 测 
量 用 气动 五 孔 探 针 来 完成 。 五 孔 探 针 测 得 的 压力 由 
压力 管 引 出 到 压力 传感器 ,再 将 数据 传输 到 数据 采 
集 软 件 进行 数据 采集 

对 于 后 机 车 进口 截面 流 场 测 量 ， 将 测 点 布置 在 
导 流 段 上 靠近 出 口 处 ,在 导 流 叶片 后 法 向 开 和 孔 保证 
探 针 通过 . 对 于 后 机 车 出 口 截 面 测 量 , 利用 位 移 机 构 
控制 两 自由 度 移动 来 实现 , 测量 范围 大 于 一 个 栅 距 ， 
在 尾 迹 及 端 壁 区 对 测 点 进行 加 密 ， 出 口 截 面 测 点 布 


置 18 个 测 点 . 支 板 叶片 的 吸力 面 及 压力 面 静 压 孔 布 
置 分 别 如 图 5、 图 6 所 示 ， 


图 6 叶片 压力 面 静 压 孔 


Fig. 6 Static pressure hole of blade pressure surface 


阿 的 来 流 条 件 下 ， 对 后 机 茄 内 流 场 进行 了 
由 时 六 并 对 实验 结果 进行 了 处 理 ， 得 到 了 后 机 茄 在 
沈 计 点 及 非 设计 点 时 的 整流 及 损失 情况 ， 以 及 来 流 


置 如 图 4 所 示 , 周 向 布置 测 点 31 行 , 径 向 布置 测 总 \S\， 条 件 对 后 机 匣 性 能 的 影响 ， 


31 列 , 共 961 个 测 点 。 3 小 
sD 


cs 


图 4 出 口 截面 测 点 布置 


Fig. 4 _ Measuring point layout of outlet section 


= 


图 5 叶片 吸力 面 静 压 孔 


Fig. 5 Static pressure hole of blade suction surface 


后 机 匣 支 板 表面 静 压 的 测 基 通 过 在 支 板 表面 布 
置 静 压 孔 来 完成 。 支 板 表 面 布置 的 静 压 孔 ， 由 压力 
管 引出 到 压力 扫描 系统 ， 然 后 由 计算 机 软件 完成 数 
据 采 集 . 在 支 板 表面 10%，50%，90% 叶 高 处 布置 更 
压 孔 ， 支 板 吸力 面 及 压力 面 测 点 分 布 在 两 个 不 同 支 
板 上 以 减 小 测 点 布置 难度 ， 不 同 叶 高 轴 向 方向 上 布 


2.1 后 机 匣 设 计 点 状态 性 能 分 析 
本 文 总 压 恢 复 系 数 o 定义 如 式 (1) 所 示 ， 其 中 
已 为 当地 总 压 ，Piin 为 进口 总 压 . 
Ln 
Fe (1) 


本 文 气流 角 (or 的 定义 如 图 7 所 示 ， 


; 
SN 


气流 方向 


图 7 气流 角 定 义 
Fig. 7 Flow angle definition 


通过 对 实验 数据 的 处 理 ， 得 到 设计 点 状态 下 后 
机 匣 进 口 流 场 参数 如 表 1 所 示 ， 出 口 流 场 参数 如 表 
2 所 示 . 各 流 场 参 数 均 为 流量 平均 后 的 结果 。 

从 表 1 中 可 以 看 出 , 在 设计 点 时 , 后 机 匣 实 验 件 
进口 平均 马赫 数 为 0.363， 进 口 平均 气流 角 为 109.4 
度 ; 从 表 2 中 可 以 看 出 , 设计 点 后 机 苗 出 口 平均 马赫 
数 为 0.358, 出 口 平均 气流 角 为 88.6". 经 过 后 机 匣 试 
验 件 , 气流 速度 变 小 , 说 明 气 流 在 后 机 车 通道 内 有 一 
定 程度 的 扩 压 , 经 过 后 机 车 , 气流 偏转 角度 为 20.8°. 
总 压 恢复 系数 为 后 机 匣 出 口 流 量 平均 总 压 除 以 后 机 
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匣 进 口 流量 平均 总 压 ， 为 0.993。 实验 结果 表明 , 在 
设计 点 时 , 该 后 机 匣 试 验 件 将 气流 从 偏离 轴 向 19.4° 
偏转 到 基本 接近 轴 向 ， 且 气流 的 总 压 损失 较 小 . 


表 1 后 机 匣 设 计 点 进口 参数 
Table 1 Inlet parameters of TRF in the 
design point 
condition Ma a/(°) 
1 0.363 109.4 


表 2 后 机 匣 设 计 点 出 口 参数 
Table 2 Outlet parameters of TRF in the 


design point 


设计 点 状态 下 ,后 机 匣 总 压 恢复 系数 沿 径 向 分 
布 如 图 9 所 示 . 设计 点 状态 下 ,后 机 匣 总 压 恢复 系 
数 在 20% 叶 高 以 上 、75% 叶 高 以 下 沿 径 向 分 布 较为 均 
匀 , 波动 较 小 ; 在 20% 叶 高 以 下 、75% 叶 高 以 上 ,总 
压 恢复 系数 分 布 波动 较 大 , 且 总 压 恢 复 系数 较 小 . 这 
是 由 于 后 机 匣 在 上 下 端 壁 存在 边界 层 损 失 ， 以 及 后 
支 板 靠近 上 下 端 壁 处 存在 端 壁 二 次 流 损失 ， 导 致 后 
机 匣 在 上 、 下 端 壁 附近 总 压 损失 较 大 且 总 压 分 布 波 
动 较 大 . 同时 ， 在 后 机 匣 80% 叶 高 附近 以 及 10% 叶 
高 附近 出 现 了 总 压 损失 分 布 转折 点 ， 总 压 损失 相对 
附近 区 域 较 大 , 这 说 明 在 转折 点 处 二 次 流 较 严 重 , 总 
压 损失 较 大 。 
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condition Ma a/(°) 
1 0.358 88.6 0.993 

二 设计 点 状态 下 ， 后 机 匣 进 出 口气 流 角 沿 径 向 分 
CN 。 布 如 图 8 所 示 。 其 中 “lin” 代 表 设 计 点 状态 进 
人 ~ 口 ? “1_out> 代表 设计 点 状态 出 口 . 可 以 看 出 ， 设计 
CD 。 点 状态 es 0 
加 ”点 状态 下 , 后 机 车 进 口气 流 角 在 20% 叶 高 以 上 名 - 
中 。 较为 均匀 ,在 20% 叶 高 以 下 出 现 小 的 波动 ; 
(OO a 口气 
性 
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流 角 接近 轴 向 ; 在 20% 叶 高 以 下 ， 沁 闹 角 出 现 波 
RT op 
a ee 流 角 沿 径 向 分 布 
受 进口 气流 角 分 布 影响 较 丸 > 伺 时 ， 在 后 机 茄 支 板 
靠近 下 端 壁 处， 出 口气 流 角 分 布 波动 相对 较 大 ， 这 
一 方面 是 受 进口 气流 角 分 布 的 影响 ， 另 一 方面 由 于 
后 支 板 下 端 与 机 匣 下 端 壁 装配 时 存在 颖 除 ， 导 致 支 
板 下 端 靠 近 端 壁 处 二 次 流 较为 严重 ， 进 而 使 支 板 下 
端的 出 口气 流 角 分 布 波 动 较 大 . 


0.9 | —— 1_out 
| 一 1 in 


口 
100 105 110 115 120 
cl() 


图 8 设计 点 进出 口气 流 角 沿 径 向 分 布 


Fig. 8 Inlet and outlet flow angle distribution in the 


75 80 85 90 95 


design point 


0.0 OO - 
0.965 0.970 0.975 0.980 0.983 0.990 0.995 1.000 1.005 


0o 
图 9 调 拓 总 压 饮 复 系数 沿 径 向 分 布 
Fig. 9 Total CE recovery coefficient distribution in the 
. design point 
\ 


ee 


\ 污 其 中 PP 为 静 压 ， Fim 为 进口 静 压 ， Pin 为 进口 
. 总 压 
x 


Cp = (PB ee Pin)/(Pin Pin) (2) 


设计 点 状态 下 ， 后 机 匣 支 板 表面 静 压 分 布 如 图 
10 所 示 。 图 例 中 0.1、0.5、0.9 分 别 代 表 10% 叶 高 
位 置 、50% 叶 高 位 置 、90% 叶 高 位 置 ，suc 代表 吸力 
面 , pre 代表 压力 面 . 例如 ,0.1_suc 代表 支 板 10% 叶 
高 位 置 吸力 面 的 静 压 系 数 分 布 ， 以 此 类 推 .设计 点 
状态 下 ， 在 不 同 的 叶 高 位 置 ， 支 板 表面 的 静 压 分 布 
都 呈现 出 明显 的 前 加 载 趋势 ， 支 板 压力 面 的 分 布 趋 
势 基本 相同 ， 支 板 吸力 面 的 分 布 在 45% 轴 向 弱 长 位 
置 以 前 分 布 差异 较 大 , 在 45% 轴 线 弱 长 位 置 以 后 分 
布 基本 相同 . 其 中 , 50% 叶 高 位 置 的 支 板 吸力 面 的 首 
压 梯度 更 小 , 流动 也 更 加 均匀 ; 在 10% 叶 高 位 置 , 支 
板 吸 力 面 在 30% 轴 向 弦 长 位 置 处 出 现 了 较 大 的 逆 压 
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梯度 ; 在 90% 叶 高 位 置 ， 支 板 吸力 面 在 35%% 轴 向 弦 
长 位 置 处 出 现 了 较 大 的 道 压 梯度 . 实验 结果 表明 : 不 
同 的 叶 高 位 置 , 支 板 负 丛 分 布 呈现 前 加 载 特征 ; 不 同 
叶 高 位 置 的 支 板 压力 面 静 压 分 布 受 上 、 下 端 壁 二 次 
流 影响 较 小 , 分 布 趋势 基本 相同 ; 不 同 叶 高 位 置 的 支 
板 吸力 面 静 压 分 布 受 上 、 下 端 壁 二 次 流 的 影响 较 大 ， 
从 而 导致 在 支 板 吸力 面 靠近 上 下 端 壁 处 的 不 同 轴 向 
位 置 处 出 现 了 较 大 的 逆 压 梯度 。 


合 
“00 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 区 


axial position 


图 10 不 同 et] 
Fig. 10 Blade surface static pressure disb? 移 tion in different 
: : MN 
blade height pos: 


没 计 点 状态 下 ,后 机 国清 全 总 压 系数 分 去 加 
如 图 11 所 示 . 总 压 系数 Cp,t 的 定义 如 式 (3) 所 示 ， 
其 中 Pout 为 出 口 总 压 ， 及-out_ave 为 出 口 截面 平均 
总 压 。 

Cpt 有 (3) 


3 


1.01 1.02 1.03 1.04 


Cpt: 0.95 0.96 0.97 0.98 0.99 1 


图 11 设计 点 出 口 总 压 系数 云图 


Fig. 11 Outlet total pressure coefficient distribution in the 


design point 
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从 图 11 中 可 以 看 出 , 在 设计 点 状态 下 , 后 机 莫 
出 口 总 压 在 支 板 尾 迹 区 较 小 . 这 是 由 于 气流 在 流 过 
支 板 后 产生 了 尾 迹 损失 以 及 尾 迹 和 主流 互相 掺 混 产 
生 了 挫 混 损失 ， 从 而 使 出 口 截面 尾 迹 区 的 总 压 损失 
较 大 . 同时 ， 出 口 总 压 在 靠近 下 端 壁 的 支 板 尾 迹 区 
范围 明显 较 大 且 总 压 较 小 , 这 说 明 该 区 域 尾 迹 和 主 
流 掺 泥 比较 厉害 , 二 次 流 较为 严重 ; 这 是 由 于 装配 时 
支 板 下 端 和 后 机 匣 下 端 壁 存在 儿孙 ,使 靠近 支 板 下 
端 处 二 次 流 较 严重 , 总 压 损失 较 大 . 而 且 , 后 机 茵 出 
口 总 压 在 上 、 下 端 壁 附近 数值 较 小 ,总 压 损失 较 大 ， 
这 说 明 由 于 壁面 边界 层 的 影响 ， 端 壁 二 次 流 的 损失 
较 大 ,从 而 使 该 区 域 总 压 损失 较 大 . 

设计 点 状态 下 , 后 机 茵 出 口 马 赫 数 云图 如 图 12 
所 示 . 可 以 看 出 ,设计 点 状态 下 , 后 机 匣 出 口 马赫 数 
在 支 板 尾 着 隶 明 显 较 小 ， 且 在 靠近 支 板 下 端的 尾 迹 
区 范围 铬 大 , 同时 在 上 、 下 端 壁 附近 , 出口 马赫 数 较 
处 ?表明 , 由 于 靠近 支 板 下 端 存在 装配 缝隙 , 尾 迹 
二 He 良 ， 估 下 靖 居 这 区 的 花园， 
度 亏 损 也 更 大 ， 在 后 机 匣 上 、 下 端 壁 附近 由 于 壁面 
边界 层 及 二 次 流 的 影响 , 速度 较 小 ， 


Ma: 0.28 0.3 0.32 0.34 0.36 0.38 0.4 0.42 0.44 


图 12 设计 点 出 口 马赫 数 云图 


Fig. 12 Outlet Mach number distribution in the design point 


设计 点 状态 下 ,后 机 匣 出 口气 流 角 云 图 如 图 13 
所 示 . 可 以 看 出 , 设计 点 状态 下 , 后 机 匣 出 口气 流 角 
分 布 较为 均匀 ， 除 了 后 支 板 下 端 尾 迹 区 以 及 后 机 匣 
上 下 端 壁 处 气流 角 稍微 偏离 轴 向 ， 其 余 区 域 气 流 角 
都 接近 轴 向 ， 且 变化 范围 不 大 . 在 上 、 下 端 壁 处 , 端 
壁 二 次 流 的 存在 导致 端 壁 区 附近 后 机 匣 出 口气 流 角 
稍微 偏离 轴 向 . 在 支 板 下 端 尾 迹 区 由 于 效 配 缝 际 的 
存在 , 气流 偏离 轴 向 稍 大 . 
2.2 来 流 马 赫 数 对 后 机 匣 流 动 及 性 能 的 影响 

实验 在 保证 来 流 气 流 角 不 变 的 情况 下 ， 分 别 改 
变 来 流 马 薪 数 ,来 研究 不 同 的 来 流 马赫 数 对 后 机 匣 
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流动 及 性 能 的 影响 ， 本 文中 分 别 对 应 实验 工 况 的 
1、2、3。 实 验 所 测 得 的 工 况 1、2、3 后 机 匣 进 口 参 
数 如 表 3 所 示 , 后 机 匣 出 口 参数 如 表 4 所 示 。 


Q: 70 74 78 82 86 90 94 98 102 106 110 


图 13 设计 点 出 口气 流 角 云图 
Fig. 13 Outlet flow angle distribution in the design point 


表 3 工 况 1、2、3 后 机 匣 进口 参数 


Table 3 Inlet parameters of TRF under pS 


condition 1, 2, 3 
condition Ma 
1 0.363 


I 109.4 


2 0.417 “从 109.4 
3 Se 109.4 
表 4 工 况 1、2、3 后 机 匣 出 口 参数 


Table 4 Outlet parameters of TRF under the 
condition 1, 2, 3 


condition Ma a/(°) o 
1 0.358 88.6 0.993 
2 0.412 88.7 0.990 
3 0.305 88.3 


0.996 N 

从 表 3 及 表 4 中 可 以 看 出 ,在 不 同 来 流 当 半数 
下 , 后 机 奋 出 口气 流 角 变化 不 大 , 基本 接近 轴 向 ; 这 
说 明 ， 后 机 匣 在 不 同 马赫 数 下 都 可 以 将 气流 偏转 到 
接近 轴 向 ， 即 来 流 马赫 数 的 改变 对 出 口气 流 角 影响 
不 大 .从 表 中 还 可 以 看 出 ， 随 着 来 流 马赫 数 的 增加 ， 
后 机 匣 总 压 恢复 系数 呈现 减 小 趋势 ， 这 说 明 随 着 来 
流 马赫 数 的 增加 , 后 机 茵 内 所 产生 的 总 压 损失 增加 ， 
这 表明 ， 马 赫 数 的 增加 会 使 后 机 车 内 部 的 叶 型 损失 
和 二 次 流 损失 增加 ,从 而 导致 总 压 损失 增加 ， 

工 况 1、2、3 下 , 后 机 匣 进出 口气 流 角 沿 径 向 分 
布 如 图 14 所 示 . 可 以 看 出 ， 不 同 的 来 流 马赫 数 下 ， 
后 机 匣 进 、 出 口气 流 角 沿 径 向 分 布 基本 相同 ， 出 口 
气流 角 均 基 本 偏转 到 轴 向 .这 再 次 说 明 ， 马 赫 数 的 
改变 对 该 后 机 里 的 整流 能 力 基本 没有 影响 . 


0.0 村 
70 75 80 85 90 95 
o/() 
图 14 不 同 工 况 进出 口气 流 角 沿 径 向 分 布 


Fig. 14 Inlet and outlet How angle distribution under 


100 105 110 115 120 


different conditions 


> Ne on 
15 所 示 。 可 以 看 出 ,不 同 的 来 流 马赫 数 下 ， 

了 沁 革 总 压 恢复 系数 沿 径 向 分 布 趋 势 基 本 相同 ， 即 
在 中 间 叶 高 附近 总 压 恢复 系数 较 大 ， 上 下 端 壁 附近 
总 压 恢复 系数 较 小 . 随 着 来 流 马赫 数 增加 ， 总 压 恢 
复 系数 沿 径 向 分 布 波动 变 大 ， 分布 更 不 均匀 . 尤其 
是 在 上 下 端 壁 附近 ， 总 压 恢 复 系数 随 着 马赫 数 增加 
波动 更 加 明显 .这 表明 随 着 马赫 数 增加 ， 端 壁 二 次 
流 损 失 增加 . 从 图 中 还 可 以 看 出 , 在 70% 叶 高 处 , 随 
着 马赫 数 增加 ， 总 原 恢 复 系数 基本 相同 ， 从 70% 叶 
高 处 开始 往 上 、 铝 、 总 压 恢复 系数 都 随 着 马赫 数 的 
增加 而 减 J@ 而 且 ， 舍 近 后 支 板 下 端 总 压 恢复 系数 
对 马 走 数 变化 反应 更 加 明显 ， 这 也 再 次 说 明 ， 支 板 
下 避 的 匡 配 颖 隙 导致 的 端 壁 二 次 流 随 着 马赫 数 增加 


\ eh” 重 ， 所 造成 的 总 压 报 失 也 随 着 马赫 数 的 增加 


0.0 二 一 一 一 | 是 一 二 一 全 ”| 
0.965 0.970 0.975 0.980 0.985 0.990 0.995 1.000 1.005 
0o 
图 15 不 同 工 况 总 压 恢 复 系数 沿 径 向 分 布 
Fig. 15 Total pressure recovery coefficient distribution under 
different conditions 
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工 况 1、2、3 下 ,后 机 车 支 板 表面 静 压 系数 在 
10% 叶 高 、50% 叶 高 、90% 叶 高 处 沿 轴 向 分 布 分 别 如 图 
16~18 所 示 . 图 例 0.1.suc-l 代表 工 况 1 支 板 10% 叶 
高 吸力 面 的 静 压 系数 分 布 , 以 此 类 推 ， 


1.6 
一 一 0.] pre 1 
1.2 一 上 一 0.1 suc 1 
0.8 —®e—0.] pre 2 
一 2 一 0.1 suc 2 
0.4 一 全 一 0.1 pre 3 
0.0 0.1 suc 3 


一 0.4 


0.8 
1.2 


1.6 
2.0 


.4 
0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0 
Axial position 
图 16 不 同 工 况 10% 叶 高 处 支 板 表 面 静 压 分 布 
Fig. 16 Blade surface static pressure distribution in 10% 
blade height under different conditions SX 


Axial position 


图 17 不 同 工 况 50% 叶 高 处 支 板 表 面 静 压 分 布 \Y 
Fig. 17 Blade surface static pressure distribution in 50% 
blade height under different conditions 


从 图 16~18 中 可 以 看 出 ,不同 叶 高 处 表面 静 压 
系数 的 分 布 趋势 随 马 幸 数 的 改变 基本 不 变 . 不 同 马 
赫 数 下 ， 压 力 面 表面 静 压 系数 变化 相对 较 小 ， 吸 力 
面 表面 静 压 系数 变化 相对 较 大 ， 无 其 是 在 10% 叶 高 
处 吸力 面 表面 静 压 系数 变化 相对 明显 ， 这 是 由 于 后 
机 车 支 板 下 端 二 次 流 较 为 严重 导致 的 ， 

2.3 来 流 气 流 角 对 后 机 匣 流 动 及 性 能 的 影响 

实验 在 保证 来 流 马赫 数 不 变 的 情况 下 ,分 别 改 
变 来 流 气 流 角 , 来 研究 不 同 的 来 流 气 流 角 ( 即 不 同 攻 
角 ) 对 后 机 匣 内 部 流动 及 性 能 的 影响 , 本 文中 分 别 对 


.4 
0.0 0.1 0.2 03 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 WA 


应 实验 工 况 的 1、4、5。 实验 所 测 得 的 工 况 1、4、5 
后 机 匣 进 口 参数 如 表 5 所 示 ， 后 机 茄 出 口 参数 如 表 
6 所 示 . 可 以 看 出 , 后 机 匣 进 口 平均 气流 角 为 正 攻 角 
(+2.9") 时 , 出 口 平均 气流 角 与 设计 点 出 口 平均 气流 
角 相 比 差别 较 小 ， 为 1.1"; 进口 平均 气流 角 为 负 攻 
角 (-7.5") 时 ， 出 口 平均 气流 角 与 设计 点 出 口 平均 
气流 角 相 比 差别 稍 大 ， 为 1.8"; 无 论 进口 平均 气流 
角 为 正 攻 角 还 是 负 攻 角 ， 后 机 匣 出 口 平 均 气 流 角 虽 
较 设计 点 出 口 平 均 气 流 角 稍 微 偏离 轴 向 ， 但 变化 较 
小 ,出 口 平 均 气 流 角 基 本 接近 轴 向 ， 这 说 明 后 机 匣 
的 整流 能 力 受 攻 角 变化 影响 较 小 .从 表 中 还 可 以 看 
出 , 进口 平均 气流 角 为 正 、 负 攻 角 时 , 后 机 茄 总 压 恢 
复 系数 都 与 设计 点 状态 基本 相同 ,这 说 明 在 一 定 范 
围 内 ,来 流 气流 角 的 改变 对 后 机 匣 的 总 压 损 失 影 响 


较 小 ， 翁 


0.0 @ 0.2 0.3 04 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0 


Axial position 


. CR 请 1s 不 同 工 况 90% 时 训 外 支 析 表 而 半分 


NE 18 Blade surface static pressure distribution in 90% 


blade height under different conditions 


表 5 工 况 1、4、5 后 机 车 进口 参数 
Table 5 Inlet parameters of TRF under the 


condition 1, 4, 5 


condition Ma Qa/(°) attack angle/(°) 
I 0.363 109.4 0 
4 0.363 112.3 十 2.9 
5 0.363 101.8 一 7.5 


表 6 工 况 1、4、5 后 机 匣 出 口 参数 
Table 6 Outlet parameters of TRF under the 


condition 1, 4, 5 


condition Ma Qa/(°) o 
1 0.358 88.6 0.993 
4 0.362 87.5 0.994 
5 0.364 86.8 0.993 
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工 况 1、4、5 下 , 后 机 匣 进出 口气 流 角 沿 径 向 分 pd 
布 如 图 19 所 示 . 09| —e—4ou 
0.8 | 一 全 一 5 out 
0.7 
1.0 工 
0.9 全 0.6 
0.8 { os 
0.7 ^ 0.4 
全 03 
tA' 0.5 人 0.2 
0.4 全 0.1 
03 0.0 一 
02 4 0.95 0.96 0.97 0.98 0.99 1.00 1.01 
;. 0 
0.1 
区 2 | 图 20 不 同 工 况 总 压 恢复 系数 沿 径 向 分 布 
70 75 80 85 90 95 100 105 110 115 120 Fig. 20 Total pressure recovery coefficient distribution under 
oO) different conditions 
ww 图 19 不 同 工 况 进出 口气 流 角 沿 径 向 分 布 < 
pq Fig. 19 Inlet and outlet flow angle distribution under CN 
人 -~ dierent conditions KY 工 况 1、4、5 下 ， 后 机 匣 支 板 表 面 萎 压 系数 在 
CD AS 10% 叶 高 、50% 叶 高 、90% 叶 高 处 沿 轴 向 分 布 分 别 如 
人 从 图 19 中 可 以 看 出 , 在 不 同 的 来 流 气流 图 21~23 所 示 
© 后 机 匣 出 口气 流 角 沿 径 向 分 布 非常 接近 SA 4 
yd ， 后 机 车 出 口气 流 角 沿 径 牛 诈 接 ; 正 、 Es 
ee ae 从 图 21~23 中 可 以 看 出 ， 不 同 叶 高 支 板 表 面 
一 负 攻 角 来 流 条 件 下 ， 后 机 匣 出 口气 流 设计 点 网 一 
© 状态 出 口气 流 角 偏离 轴 向 较 多 时 ， 负 攻 角 静 压 系数 的 分 布 趋势 随 攻 角 的 改变 基本 不 变 . 不 同 
0 6。 玫 角 下 ， 受 上 下 端 苹 二 次 流 的 影响 ， 在 10% 叶 高 及 


来 流 条 件 由 于 负 攻 角 数 值 较 正 攻 角 来 流 条 
ne 向 稍 多 。 从 图 中 还 
可 以 看 出 不同 工 况 下 后 机 合 出 口气 流 角 沿 径 向 分 
布 受 进口 气流 角 沿 径 向 分 布 影响 很 大 . 在 不 同 的 来 
流 气 流 条 件 下 ， 后 机 匣 出 口气 流 角 在 20% 叶 高 以 上 
号 沿 径 向 分 布 较为 均匀 ,在 20% 叶 高 下 ， 受 来 流 气流 
:三 条 件 以 及 端 壁 二 次 流 的 影响 ， 后 机 匣 出 口气 流 角 沿 
2 径 向 出 现 小 的 波动 ,偏离 轴 向 较 多 .从 整体 上 来 说 ，. 
在 不 同 的 来 流 气流 角 条 件 下 ， 后 机 匣 出 口气 流 角 sfo: 
径 向 分 布 都 基本 接近 轴 向 ， 这 再 次 说 明 ， 在 AGE 范 
围 内 , 后 机 车 的 整流 能 力 受 攻 角 改变 影响 很 小 . 

工 况 1、4、5 下 , 后 机 匣 总 压 恢复 系数 沿 径 向 分 
布 如 图 20 所 示 . 

从 图 20 中 可 以 看 出 , 不 同 的 来 流 攻 角 下 , 后 机 
车 总 压 恢复 系数 在 40% 叶 高 以 上 沿 径 向 分 布 相差 不 
大 ; 在 40% 叶 高 以 下 , 来 流 正 负 攻 角 时 均 存 在 总 压 损 
失 较 大 的 转折 点 ， 且 都 位 于 30% 叶 高 左右 . 这 说 明 ， 
不 同 的 来 流 攻 角 下 ， 后 机 匣 的 总 压 损失 沿 径 向 分 布 


90% 叶 高 处 , 后 支 板 吸力 面 均 在 不 同 的 轴 向 位 置 处 出 
现 了 较 大 的 道 压 梯度 . 同时, 在 正 攻 角 状 态 下 , 不 同 
叶 高 处 的 压力 面 智 专 系数 均 比 设计 点 高 ， 吸 力 面 的 
道 压 梯度 比 浴 计 点 偏 大 ;在 负 攻 角 状 态 下 ， 不 同 叶 
高 处 的 吸 为 面 静 压 系 数 均 比 设计 点 高 ,同时 吸力 面 
的 敢 生 实 度 也 比 设计 点 要 小 . 


基 发 生 避 化 ， 且 变 化 主要 位 于 40% 叶 高 以 下 ， 同时 ， “0 0.1 02 03 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0 
不 同 来 流 气 流 角 下 ， 后 机 车 上 、 下 端 壁 附 近 的 总 压 Axial position 

损失 分 布 变化 不 大 . 这 表明 ， 在 一 定 范围 内 ， 后 机 车 图 a 不 同 工 沉 10% 叶 高 支 板 表面 静 压 分 布 

端 壁 的 边界 层 损 失 、 二 次 流 损失 等 受 来 流 气流 角 的 Fig. 21 Blade surface static pressure distribution in 10% 


改变 影 响 也 很 小 . blade height under different conditions 
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图 22 不 同 工 况 50% 叶 高 支 板 表面 静 压 分 布 
Fig. 22 Blade surface static pressure distribution in 50% 
blade height under different conditions 
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图 23 不 同 工 况 90% 叶 高 支 板 表面 静 压 分 布 
Fig. 23 Blade surface static pressure distribution in 90% 
blade height under different conditions 


3 结 论 


本 文通 过 实验 的 手段 分 析 了 涡轮 后 机 车 在 次 8 
点 及 非 设计 和 点 状态 下 的 整流 及 损失 情况 ,同时 汾 析 
了 不 同 来 流 马赫 数 以 及 不 同 来 流 气 流 角 下 对 后 机 车 
内 流动 及 性 能 的 影响 , 得 出 以 下 结论 : 

1) 支 板 叶 型 为 前 加 载 且 按 最 大 厚度 积 合 的 涡轮 
后 机 匣 在 设计 点 及 非 设计 点 状态 都 将 气流 从 偏离 轴 
向 偏转 到 基本 接近 轴 向 ， 且 总 压 损 失 都 较 小 ， 

2) 来 流 马 赫 数 的 改变 对 后 机 匣 出 口气 流 角 影 响 
不 大 , 但 来 流 马 赫 数 的 增加 会 导致 其 总 压 损失 增加 ， 
且 其 沿 径 向 分 布 更 不 均匀 

3) 来 流 气 流 角 改变 对 其 出 口 平均 气流 角 及 总 压 
损失 的 影响 都 相对 较 小 . 但 出 口气 流 角 及 总 压 损失 
沿 径 向 的 分 布 会 随 来 流 攻 角 的 改变 发 生变 化 ， 

4 文 板 压力 面 静 压 分 布 受 端 壁 二 次 流 影 响 较 小 ， 
支 板 吸 力 面 静 压 分 布 受 端 壁 二 次 流 影响 较 大 , 文 板 


@ 


冯 亚 辉 等 : 涡轮 后 机 匣 流 场 性 能 实验 研究 


. 


ChinaXiv 合 作 期 


949 


吸力 面 靠近 上 下 端 壁 的 不 同 轴 向 位 置 处 出 现 了 较 大 
的 逆 压 梯度 。 不同 叶 高 支 板 表面 静 压 系数 的 分 布 趋 
势 随 马赫 数 的 改变 基本 不 变 ,不同 叶 高 支 板 表 面 静 
压 系 数 的 分 布 趋势 随 来 流 攻 角 的 改变 变化 很 小 。 
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